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5 Conclusioni e sviluppi futuri 
 
5.1 Conclusioni 
 
Il lavoro svolto per questa tesi ha consentito di produrre un modello 
computazionale caratterizzato da scelte mirate a renderlo il più possibile preciso, veloce e 
versatile. La prima parte è stata dedicata allo studio ed all’analisi dello stato dell’arte per 
capire su quali tipi di motore in particolare si poteva lavorare e per raccogliere e valutare 
tutti i dati necessari alla redazione del codice. 
Il codice utilizzato anche se non può essere ritenuto uno strumento definitivo, rappresenta 
tuttavia un punto di partenza per il dimensionamento di sistemi propulsivi. Le simulazioni 
eseguite nei capitoli dimostrano le buone possibilità applicative del codice su sistemi 
propulsivi diversi fra loro. I risultati sono confortati da prove di verifica e confronto con i 
dati di motori reali con esito sostanzialmente soddisfacente e da tempi di calcolo limitati. 
 
5.2 Sviluppi futuri 
 
Il codice per sua natura sviluppa le caratteristiche propulsive del motore 
appoggiandosi a dati storico–statistici per sopperire alla mancanza di routine 
specializzate; uno dei principali interventi dovrebbe essere mirato alla sostituzione dei 
coefficienti di perdita con dati provenienti da modelli di flusso meno ideali prendendo in 
considerazione viscosità, strato limite, etc.. 
A causa dell’enorme difficoltà di ottenere dati ed informazioni dagli ambienti militari non 
è stato possibile ottenere sufficienti informazioni che ci aiutassero a scrivere un modello 
di stima dei pesi privo di errori; nel futuro potrebbe essere intrapreso uno sforzo mirato a 
definire un codice di stima di pesi, specifico per questi velivoli militari, che vada a 
sostituire quello esistente. 
 
Sviluppo di un modello computazionale per il dimensionamento di sistemi propulsivi per impieghi 
missilistici 
 
 
Sarebbe utile, inoltre, approfondire lo studio sul dimensionamento del gruppo composto 
da compressore, camera di combustione e turbina in modo da rendere più affidabile il loro 
dimensionamento. 
Il modello che come abbiamo già detto è stato sviluppato per fornire un valido strumento 
che aiuti la fase iniziale e decisionale di realizzazione di un nuovo progetto, svolge 
pienamente così com’è la sua funzione. 
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Appendice A 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Dati Atmosfera standard 
 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
Quota 
[m.] 
Temperatura 
[K] 
Pressione 
[Pa] 
Densità 
[kg/m3] 
Viscosità 
Cinematica 
[kg/m/s] 
Viscosità 
Dinamica 
[m2/s] 
Velocità 
del Suono 
[m/s] 
Rapp. di 
densità 
Rapp. di 
temperatura 
Rapp. di 
pressione 
0         288.15 1.01E+05 1.23E+00 1.79E-05 1.46E-05 340.29 1 1 1
1000          281.65 8.99E+04 1.11E+00 1.76E-05 1.58E-05 336.43 0.9711 0.9931 0.9644
2000          275.15 7.95E+04 1.01E+00 1.73E-05 1.71E-05 332.53 0.9428 0.9862 0.9298
3000          268.65 7.01E+04 9.09E-01 1.69E-05 1.86E-05 328.58 0.9151 0.9794 0.8962
4000          262.15 6.16E+04 8.19E-01 1.66E-05 2.03E-05 324.58 0.8881 0.9725 0.8637
5000          255.65 5.40E+04 7.36E-01 1.63E-05 2.21E-05 320.53 0.8617 0.9656 0.832
6000          249.15 4.72E+04 6.60E-01 1.59E-05 2.42E-05 316.43 0.8359 0.9587 0.8014
7000          242.65 4.11E+04 5.89E-01 1.56E-05 2.65E-05 312.27 0.8109 0.9519 0.7716
8000          236.15 3.56E+04 5.25E-01 1.53E-05 2.91E-05 308.06 0.786 0.945 0.7428
9000          229.65 3.07E+04 4.66E-01 1.49E-05 3.20E-05 303.79 0.762 0.9381 0.7148
10000          223.15 2.64E+04 4.13E-01 1.46E-05 3.53E-05 299.46 0.7385 0.9312 0.6877
15000          216.65 1.20E+04 1.94E-01 1.42E-05 7.34E-05 295.07 0.6292 0.8969 0.5643
20000          216.65 5.47E+03 8.80E-02 1.42E-05 1.61E-04 295.07 0.5328 0.8625 0.4595
25000          221.65 2.51E+03 3.95E-02 1.45E-05 3.67E-04 298.45 0.4481 0.8281 0.3711
30000          226.65 1.17E+03 1.80E-02 1.48E-05 8.20E-04 301.80 0.3741 0.7937 0.297
35000          231.65 5.56E+02 8.36E-03 1.50E-05 1.80E-03 305.11 0.3099 0.7594 0.2353
40000          236.65 2.68E+02 3.95E-03 1.53E-05 3.88E-03 308.39 0.2462 0.7519 0.1851
45000          241.65 1.31E+02 1.89E-03 1.56E-05 8.22E-03 311.63 0.1936 0.7519 0.1455
50000          246.65 6.52E+01 9.21E-04 1.58E-05 1.72E-02 314.84 0.1622 0.7519 0.1145
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Quota 
[m.] 
Temperatura 
[K] 
Pressione 
[Pa] 
Densità 
[kg/m3] 
Viscosità 
Cinematica 
[kg/m/s] 
Viscosità 
Dinamica 
[m2/s] 
Velocità 
del Suono 
[m/s] 
Rapp. di 
densità 
Rapp. di 
temperatura 
Rapp. di 
pressione 
55000          251.65 3.28E+01 4.55E-04 1.61E-05 3.54E-02 318.01 0.1197 0.7519 0.09
60000          256.65 1.68E+01 2.28E-04 1.63E-05 7.18E-02 321.15 0.0941 0.7519 0.0708
65000          261.65 8.67E+00 1.15E-04 1.66E-05 1.44E-01 324.27 0.074 0.7519 0.0557
70000          266.65 4.54E+00 5.94E-05 1.68E-05 2.84E-01 327.35 0.0582 0.7519 0.0438
75000          271.65 2.41E+00 3.09E-05 1.71E-05 5.53E-01 330.41 0.0458 0.7519 0.0344
80000          276.65 1.29E+00 1.63E-05 1.73E-05 1.07E+00 333.43 0.036 0.7519 0.0271
85000          281.65 7.00E-01 8.66E-06 1.76E-05 2.03E+00 336.43 0.028 0.7613 0.0213
90000          286.65 3.84E-01 4.67E-06 1.78E-05 3.82E+00 339.41 0.0217 0.7772 0.0168
95000          291.65 2.13E-01 2.54E-06 1.81E-05 7.11E+00 342.35 0.0169 0.7931 0.0134
100000          296.65 1.19E-01 1.40E-06 1.83E-05 1.31E+01 345.27 0.0132 0.8089 0.0107
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 Appendice B 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Caratteristiche dei combustibili per aviazione 
 
 
 Caratteristiche di combustibili per aviazione civile 
 
 
 
 
 
Fuel Jet A Jet A-1 TS-1 Jet B 
Tipo     
Specifiche ASTM D 1655 
DEF STAN 91-
91 
GOST 10227* CGSB-3.22 
Aromatizzanti 25 % vol., max. 
25.0 % vol., 
max. 
22 (% mass) 
25.0 % vol., 
max. 
Punto di Ebolizione 170 Report 150 Report 
Punto finale 300 300 250 Report 
Pressione di Vapore, 
kPa, max 
– – – 21 
Flash Point, ºC, min 38 38.0 28 – 
Densità, 15ºC, kg/m3 775 – 840 775 – 840 – 750-801 
Densità, 20ºC, kg/m3, 
min 
– – 775 – 
Freeze Point, ºC, max – 40 – 47.0 – – 51 
Chilling Point, ºC, max – – – 50 – 
Min 8 8.0 – – Viscosità, – 20ºC, 
mm2/sec Max – – 1.25 – 
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 Caratteristiche di combustibili per aviazione militare 
 
 
 
Propellente JP-4 RJ-4 RJ-6 JP-10 JP-5 
Formula CH2 C12H20 C700H999 C10H16 CH2
Peso molecolare 120 164.3 9414.7 136 120 
Calore di combustione [kJ/kg] 45000 44633 44828 44290 45000 
Densità [kg/m3] 800 953 1047 970 800 
Freezing point °C -76 < - 40 < - 54 -130 -76 
Flash point °C - > 140 > 151 128 - 
FAR stechiometrico  0.0676 0.0699 0.0717 0.0703 0.0676 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Note storiche e commenti 
 
 
 
Fuel Anno introduzione Tipo Commenti 
JP-1 1944 kerosene absoleto 
JP-2 1945 wide-cut Obsoleto 
JP-3 1947 wide-cut Obsoleto 
JP-4 1951 wide-cut Combustibile “U.S. Air Force” 
JP-5 1952 kerosene Combustibile “U.S. Navy” 
JP-6 1956 kerosene programma XB-70, obsoleto 
JPTS 1956 kerosene Maggiore stabilità termica 
JP-7 1960 kerosene Minore volatilità, Maggiore stabilità termica 
JP-8 1979 kerosene Combustibile “U.S. Air Force” 
JP-8+100 1998 kerosene Combustibile “U.S. Air Force” 
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 Appendice C 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Caratteristiche dei combustibile per statoreattore 
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Tipo Combustibile Formula  Chimica 
Calore di 
Combustione
Viscosità 
a 233 K 
Freezing 
Point Flash Point Densità 
  [Kcal/kg]  [K] [K] [Kg/m3] 
TR0 C10H20 10350 9 220 311 0,79 
JP5 C10H19 10150 16 227 333 0,82 
RJ4 C12H20 9990 65 233 333 0,93 
JP10 C10H16 10050 18 194 325 0,94 
RJ5 C10H18.4 9860 0 243 368 1,06 
RJ6 JP10RJ5 9910 130 219 333 1,03 
CSD C14H18 10000 105 213 309 1,04 
SLURRY TR0+B 9600 - - - 1,25 
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